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Вступ 
Останніми роками серед засобів запуску малих безпілотних літаль-
них апаратів (БЛА) поширеним став контейнерний або трубний старт 
(англ. «tube launch»). Складена модель виштовхується з труби за допомо-
гою пневмо- або гумового приводу і розкривається в польоті. Для таких 
БЛА розповсюдження набула схема «тандем», що дозволяє суттєво змен-
шити габарити апарату, обмежені діаметром та довжиною контейнеру [1]. 
При цьому аеродинаміка схеми «тандем» досліджена в значно меншій мірі, 
ніж традиційної схеми. Зокрема, визначення піднімальної сили та поздов-
жнього моменту базується на наближених методах, а індуктивного опору – 
не дає повної відповідності експерименту [2, с. 91], [3, с. 61]. Теорія продо-
вжує уточнюватись [4, с. 410].  
Постановка задачі 
Метою роботи є визначення аеродинамічних характеристик (АХ) 
БЛА схеми «тандем» аналітичними методами, порівняння їх з експеримен-
тальними даними. 
Теоретична частина 
Методика визначення аеродинамічних характеристик БЛА тра-
диційної схеми при малих числах Маха детально розроблена [5, с. 77]. 
Специфіка БЛА схеми «тандем» полягає в інтерференції переднього та 
заднього крил: уповільненні, турбулізації та скосі потоку, що обтікає заднє 
крило порівняно з переднім (присутність заднього крила здійснює незна-
чний вплив на переднє [6, с. 43]).  
1) Визначення уповільнення потоку доцільно на основі експери-
ментальних даних [7, с. 119] (рис. 1). Користуючись графіком для М=0,25, 
можна визначити, що при розташуванні заднього крила нижче за переднє 
уповільненням потоку (а також зменшенням числа Рейнольдса) на заднь-
ому крилі можна знехтувати (
2 1/ 1,0Vk q q  ). 
2) Оцінити вплив підвищеного ступеня турбулентності потоку на 
аеродинамічні характеристики заднього крила доцільно числовими мето-
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дами або на основі раніше проведених досліджень [8]. Перевагу в загаль-
ному випадку слід віддати k-ω моделям турбулентності [9, с. 21]. Загалом 
ступінь турбулентності незначно впливає на коефіцієнти піднімальної сили 
та поздовжнього моменту на ділянці їх лінійної залежності від кута атаки.  
 
Рис. 1. Гальмування потоку (1-
Vk ) 
3) Визначення скосу потоку 
Надалі визначаємо лише вертикальну складову скосу потоку yV , нехтуючи 
xV та zV . Для більш точного визначення скосу потоку та індуктивного опо-
ру компоновки необхідно спиратись на експериментальні дані за умов до-
тримання критеріїв подібності вихрових систем [10]. 
Аналітично визначати скіс потоку можна наступними способами: 
а) за наближеною формулою Хорнера [6, с. 43]: 
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       , (1) 
де перший доданок враховує скіс потоку від переднього крила (взаємоін-
дукцію), а другий – власну індукцію заднього крила.  
Вираз не враховує співвідношення розмахів крил, поздовжні та по-
перечні інтервали між крилами, що впливають на величину скосу. 
б) більш акуратний розрахунок проводиться за формулою Біо-Савара. 
Вважаємо, що кінцеві вихори переднього крила у вертикальній площині 
орієнтовані за напрямом зовнішнього потоку, а в горизонтальній – стягу-
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ються до площини симетрії на певну відстань l . Для трапецієподібного 
ізольованого крила зі звуженням η  [7, с. 103]: 
1
0,25
0,64
η
ізl l
 
   
 
.  
З урахуванням впливу фюзеляжу [11, с. 412], отримаємо: 
1
0,25
(0,64 )
η
d крl l k d    , (2) 
де крd   діаметр фюзеляжу в місці стику з крилом, 
dk   поправочний коефіцієнт (визначається за табл. 1): 
Таблиця 1. 
1/крd l  0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 
dk  1,0 0,980 0,970 0,968 0,968 0,970 0,972 0,980 0,985 0,995 1,0 
В довільній точці простору з координатами (x, y, z) відносно центру 
приєднаного вихору (рис. 2) при малих числах Маха запишемо [2, с. 42]: 
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 (3) 
де 1 1 1 1 10,5 /yГ c V S l   циркуляція вихору переднього крила [5, с. 277].  
Тут перші два доданки відповідають вільним вихорам, а останній – 
приєднаному вихору переднього крила. Тому при числовому розрахунку 
характеристик двох профілів останній доданок не враховується.  
Підставивши інтенсивність вихору 
1Г  і враховуючи те, що скіс пото-
ку завжди вимірюється в кількох градусах, тобто 
   12 2 2 1α / / /ск y y y Varctg V V V V V k V    .  
Після нескладних перетворень одержимо остаточну формулу: 
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Рис. 2. До визначення швидкості, індукованої вихорами 
Аналіз цих формул в загальному вигляді складний, і раніше [2] 
розглядались лише спеціальні випадки. Якщо для горизонтального опе-
рення можна з достатньою точністю визначити скіс потоку в площині си-
метрії, то для заднього крила в схемі «тандем» необхідно визначити скіс в 
кожній точці за розмахом. Для визначення коефіцієнта піднімальної сили 
достатньо потім визначити середній скіс за крилом. 
При відсутності кутів поперечного V крил, отримаємо середні вели-
чини індукованої швидкості та скосу потоку на задньому крилі внаслідок 
інтерференції з переднім: 
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де 
2V   середня швидкість потоку, що набігає на заднє крило. 
В загальному вигляді обчислити невизначений інтеграл не вдається. 
Але розрахунок визначеного інтегралу за допомогою загальнодоступних 
комп’ютерних програм (наприклад, Mathcad) виконується за долі секунди 
із заданою точністю 10-5. 
Для визначення середнього скосу при нульовому куті атаки потрібно 
підставити в (3а)  
0xx l , 0 2 1tg ψ 0,5 'tg ψy y z l   ,  
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де 
0xl , 0y  – відстані між лініями 25% хорд переднього та заднього крил 
вздовж і перпендикулярно будівельній горизонталі фюзеляжу (у зв'язаній 
системі координат), та інтегрувати за формулою (4) в межах 
 2 2 2 2cosψ / 2; cosψ / 2l l :  
2 2
2 2
cosψ /2
12 12
2 2 cosψ /2
1
α α ( )
cosψ
l
ск ск
l
z dz
l

   . (4a) 
При появі кута атаки винесення крил та висота між ними в швидкісній си-
стемі координат з геометричних міркувань запишуться у вигляді (рис. 3): 
0 0 2 1cosα ( tg ψ 0,5 'tg ψ )sinαx xx l l y z l     , 
0 0 2 1sinα ( sinψ 0,5 'sinψ )cosαxy l y z l     , 
(5) 
де 
0y  – вертикальний інтервал між кореневими перерізами крил при α=0 (
0 0y  , якщо заднє крило вище).  
За наявності кутів стрілоподібності 
1χ  і 2χ  (надалі вважаємо їх малими) 
і згину крил під дією аеродинамічних навантажень: 
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(5a) 
де 
1 2,h h  – згини, відповідно, переднього і заднього крил в зв'язаній системі 
координат; також є функціями кута атаки. 
 
Рис. 3. Зміна висоти h0 і точки проекції z при від'ємному  
куті ψ2 ( 0 0y  ) 
Часто для визначення АХ ЛА кут скосу представляють у вигляді: 
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α
12 0α ε +ε αск  .  
Візьмемо похідну від формули (4а) і отримаємо  
α
12ε α / αскd d  і 
α
0 01ε = ε α . (6) 
Розглянемо випадок 
1 2 1 2ψ =ψ χ =χ 0   , 1 0,5yc   ( 0α = 3 , α=2,5 ), 
1η =1, 1 1= 0,1d b l  і запишемо значення коефіцієнта 
αε  в залежності від без-
розмірних параметрів винесення крила (
0 1/xl l ), висоти коробки крил ( 0 1/h l
) і розмаху заднього крила (
2 1/l l ) (табл. 2).  
Зазначимо, що при зміні кута атаки вертикальний інтервал змінюєть-
ся і значення αε  теж дещо змінюється (зменшується при віддаленні крил у 
вертикальній площині). Слід відмітити, що за формулою Хорнера всі наве-
дені в таблиці значення були б однакові (– αε 0,33 ), що не відповідає дій-
сності. 
Таблиця 2. 
Значення параметра (– αε ) при 
0 1/xl l =0,3 
2 1/l l  
0 1/h l  
0,9 1,0 1,05 1,1 1,2 1,3 1,5 
–0,01 0,300 0,274 0,270 0,248 0,209 0,182 0,145 
–0,03 0,274 0,257 0,249 0,234 0,203 0,178 0,143 
–0,05 0,256 0,242 0,232 0,220 0,194 0,172 0,139 
–0,07 0,239 0,227 0,218 0,207 0,186 0,165 0,135 
–0,10 0,217 0,205 0,198 0,189 0,172 0,155 0,127 
Недоліком аналітичних способів залишається: 
1) ігнорування складної форми системи чотирьох вільних вихорів, якої во-
ни набувають внаслідок взаємодії між собою;  
2) ігнорування формулою Біо-Савара того, що реальний вихор завжди має 
розрідження в ядрі, і якщо він проходить близько до поверхні заднього 
крила, то суттєво змінює розподіл тиску (а відповідно і піднімальну си-
лу, і індуктивний опір) за розмахом заднього. Для уникнення цього 
недоліку необхідно вводити емпіричні поправки.  
Визначення коефіцієнту піднімальної сили  
Для схеми «тандем» підйомна сила створюється крилами та фюзеляжем 
1 2
1 2 ,
М
y танд y y y ф
S S S
c c c c
S S S
     (7) 
де 1 2S S S    сумарна площа двох крил в плані; 
y фc , МS   коефіцієнт піднімальної сили і площа міделю фюзеляжу. 
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Щоб побудувати графік залежності (α)yc  з відомою точністю, достатньо 
встановити кут нульової піднімальної сили 
0α , критичний кут атаки αкр , а 
також похідну від коефіцієнта за кутом атаки 
α
yc . 
Для переднього крила прямокутного в плані з відомим профілем без 
кручення і без поперечного V можна записати [5, с. 290], [12]: 
α α α01 1 01 1 01 1
1 1 1 1α α
1 1 1
1 1 1 1
α α α α α α
1 (1 τ) 1 1 0,375
πλ π λ λ
y y пр y пр y пр
y пр y пр y пр
еф еф еф
c c c c
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e

        
  
   
 , 
(8) 
де 
1   кут установлення крила (надалі ведемо відлік кутів атаки від САХ 
переднього крила і 
1 0  ); 
01α  – кут нульової піднімальної сили профілю переднього крила (можна 
прийняти рівним даній величині для ізольованого профілю); 
α
1y прc  похідна коефіцієнта піднімальної сили для переднього профілю; 
2 2
1 1 1
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  
  
  ефективне видовження крила. 
За наявності заданих характеристик профілю: 
01 01
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1 1
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α α α α
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 
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. 
(8a) 
За наявності кутів поперечного V (
1ψ ) та/або стрілоподібності ( 1χ ): 
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1 1 α
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1 1 1 1
α α
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(9a) 
На лінійній ділянці графіка 2( )yc   для заднього крила без поперечного V: 
  2α α2 2 02 2 02 12
2 2
α α α α α α ,
π λ
y
y y пр ск y пр ск
еф
c
c c c
e
 
              
 
  
де 02α  – кут нульової піднімальної сили заднього профілю; 
12ск  – кут скосу потоку від переднього крила; 
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    – кут деградації, якщо кути відміряються від хорди пе-
реднього крила.  
Врахувавши гальмування потоку, поперечне V (
2ψ ) та стрілоподібність 
за лінією 25% хорд (
2χ ) крила, запишемо: 
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α α α .
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π λcosψ cosχ
y пр
y ск
y пр
ефV
c
c
c
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      

 
(10) 
У випадку заданого коефіцієнту піднімальної сили профілю крила 
2y прc  з урахуванням 
α
2 2 02/ (α α )y пр y прc c     можна записати: 
02 12
2 2
202
2 22 2
α α α
α α
π λcosψ cosχ
ск
y y пр
y пр
ефV
c c
c
ek
    

  

. 
(10а) 
Всі кути мають бути представлені в радіанах. 
Застосувавши визначені раніше коефіцієнти αε  і 
0ε , отримаємо: 
α α
α 02 01
2 2 α
2
2 22 2
(1 ε )α α ε α
1
π λcosψ cosχ
y y пр
y пр
ефV
c c
c
ek
    


, 
(10б) 
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02 01
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y y пр
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ефV
c c
c
ek
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
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(10в) 
За формулами (9) і (10) легко визначити похідну 
α
yc : 
α
1
α
1 1 1 1 1
1
1 1
cosψ cosχ π λ
y
y пр еф
c
c e


 і 
α
α
2
α
2 22 2 2
1 ε
1 1
π λcosψ cosχ
y
ефV y пр
c
ek c



. 
(11) 
Для системи двох крил і для ЛА взагалі: 
α α α1 2
1 2 ,y y y
S S
c c c
S S
     α α α α1 21 2
М
y танд y y y ф
S S S
c c c c
S S S
   . (12) 
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Якщо крило складається з кількох секцій (на зразок телескопічного 
крила), то оцінити 
0α  можна, вважаючи піднімальну силу кожної секції 
пропорційною площі 
α
2 2 02 12 2 2(α α α )y скY c q S     , причому множники 
α
2yc  і q2 не значно варіюються для різних секцій, а скосом потоку 22α  нех-
туємо, так як для крила в цілому піднімальна сила дорівнює нулю: 
02 02 2 2 02 2 2
1
α α / (α ) /
n
O O i i i
i
S S S S

    , (13) 
де 
i  – кут установлення i-й секції відносно основної. 
Запропонований метод визначення коефіцієнтів піднімальної сили 
обох крил дає похибку в околі критичного кута атаки профілю. На цій 
ділянці необхідно оцінити критичний кут атаки крила на основі попе-
реднього досвіду та інтерполювати розраховані та оціночні значення. 
Наприклад, для практики можна вважати, що для прямокутного крила ви-
довження λ 6  [2, с. 39]: 
/1,07y max y max прс = с . (14) 
Визначення коефіцієнту поздовжнього моменту  
Коефіцієнт поздовжнього моменту ЛА схеми «тандем» відносно 
центру мас: 
0 0( )
cy
z z F цм y z z ym m x x c m m c     .  
Зазначимо, що при 0yc  , як правило, має місце 1 0yc  , 2 0yc  . 
1 1 2 2y yc S c S  . 
Тоді  
α
α α 01 02
1 1 01 1 2 2α
ε α α
(α α ) (α+ )
1 ε
y y yc c S c S
   
   

.  
Звідси визначимо кут нульової піднімальної сили системи двох крил: 
α
α α 01 02
1 01 1 2 2α
0 α α
1 1 2 2
ε α α
α
1 εα
y y
y y
с S с S
с S с S
  



, (15) 
де 
α
1yс  і 
α
2yс  визначаються з формули (11). 
При цьому куті атаки коефіцієнт поздовжнього моменту дорівнює: 
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2 0 α
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  
 
 (16) 
де 
1x , 2x  – відстані від центра мас до ліній чвертей хорд переднього і зад-
нього крил або до чвертей їх САХ (при стрілоподібності). 
Тоді для будь-якого кута атаки на лінійній ділянці (α)yc  
α1 1 1 2
01 1 01 02
α
α 01 02 2 2
2 α
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ε α α
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m m c m
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c
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  
 
 (17) 
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1 2
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c z z екв екв
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y y
x S x S
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m m b S b S
m
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c c
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 (19) 
ЛА буде статично стійким за перевантаженням, якщо 
α α
1 1 1 2 2 2y yc x S c x S . 
Порівняння з експериментальними даними 
В аеродинамічній трубі АТ-1 були проведені випробування моделі 
ЛА схеми «тандем». Швидкість потоку V=25 м/с, хорда кожного крила 
b=0,11 м, розмахи l1=1,05 м, l2=1,17 м, параметр 0 0,07y   м.  
АХ фюзеляжу та ВО визначено експериментально, АХ профілів – 
числовими методами в програмному пакеті Ansys. Коефіцієнти ( )yc   та 
( )z ym c  розраховані за формулами (12) і (17), відповідно. 
Порівняння розрахованих залежностей піднімальної сили з експери-
ментальними наведено на рис. 4 і показує гарне узгодження на лінійній 
ділянці. Незначне горизонтальне зміщення графіків можна пояснити похи-
бкою кута установлення заднього крила на моделі.  
Залежності коефіцієнту поздовжнього моменту від коефіцієнта 
піднімальної сили наведені на рис. 5. Хоча відповідність теоретичного ме-
тоду і практичних даних тут дещо нижче, ніж у попередніх графіках, однак 
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метод дозволяє визначити характер залежності та, з достатньою точністю, 
похідну y
c
zm  на лінійній ділянці.  
 
Рис. 4. Залежність ( )yc   при 0 590xl мм , 2 0    
 
 
Рис. 5. Залежність ( )z ym c  при 0 590xl мм , 2 0    
Висновки 
Запропонована методика дозволяє визначити коефіцієнти піднімаль-
ної сили та поздовжнього моменту літального апарату схеми «тандем» су-
то теоретично або з використанням простих засобів числової аеродинаміки 
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(CFD). Отримані результати підтверджуються експериментальними дослі-
дженнями в аеродинамічній трубі. 
Новий метод математично точніший; враховує стягування вихорів до 
площини симетрії, кути стрілоподібності та поперечного V обох крил; до-
зволяє обчислити похідні скосу потоку за кутом атаки. 
В наступних роботах метод буде розповсюджено на бокові аероди-
намічні характеристики літального апарату схеми «тандем»; також буде 
проведено розрахунок поляри і порівняно всі отримані результати з дани-
ми аеродинамічного експерименту.  
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